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压缩拐角激波与旁路转捩边界层干扰数值研究
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摘　要：为了研究激波与旁路转捩边界层的干扰机理，采用直接数值模拟（ＤＮＳ）方法对来流马赫数Ｍａ∞＝２．９，２４°压缩
拐角内激波与转捩边界层的相互作用进行了系统的研究。考察了旁路转捩干扰下压缩拐角内分离区形态和激波波系结
构的典型特征。比较了转捩干扰与湍流干扰流动结构的差异，并分析了造成差异的原因。研究了拐角内转捩边界层的
演化特性，探讨了转捩干扰下脉动峰值压力和峰值摩阻的分布规律及形成机制。研究结果表明：相较于湍流干扰，两侧
发卡涡串的展向挤压使得分离区起始点以Ｖ字型分布，且分离激波沿展向以破碎状态为主，激波脚呈现多层结构；拐角
内的干扰作用急剧加速了边界层的转捩过程；转捩干扰下的拐角内峰值脉动压力以单峰结构出现在分离区的下游，同时
干扰区内的强湍动能和高雷诺剪切应力使得其局部峰值摩阻系数要高于湍流干扰。
关键词：压缩拐角；激波／边界层干扰；旁路转捩；脉动压力；摩阻；直接数值模拟
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　　激波／边界层干扰是高速飞行器上普遍存在
的典型流动问题，它会导致飞行器物面边界层出
现大尺度非定常分离、强压力脉动以及局部干扰
峰值压力和热流，严重影响飞行器的飞行安全和
气动性能［１－２］。
自２０世纪５０年代以来，大批学者对该问题
进行了广泛的研究，在非定常脉动压力和热流的
预测［３－４］、激波／边界层干扰的控制［５］以及分离激
波的低频运动特性［６－７］等方面都进行了详细的分
析研究。但是，以往大部分的工作都是集中在激
波／层流或激波／湍流干扰问题上，而对激波／转捩
边界层干扰的风洞试验研究和数值模拟都相对缺
乏。造成这种现象主要有两方面的历史原因，一
方面是激波／转捩干扰在试验或是数值上都较难
实现，风洞背景噪声、模型粗糙度等不确定因素都
有可能导致边界层转捩机理发生质的改变，而在
数值模拟方面，如何构造接近真实状态的转捩入
口来流条件是制约激波／转捩干扰研究的主要困
难；另一方面，在工程应用上曾一度认为激波／转
捩干扰是激波／层流干扰和湍流干扰两类流动的
中间状态，其流动结构、压力和热流分布规律等都
应在两者之间，因而对激波／转捩边界层干扰的独
特性和重要性缺乏足够认识［８］。实际上，转捩干
扰问题要比湍流干扰或是层流干扰复杂得多，如
果转捩出现在边界层再附点附近，转捩与边界层
分离／再附同时发生，相互影响，可能会导致转
捩干扰峰值热流要远高于湍流干扰［９］。因此，
深入研究激波／转捩边界层的相互作用，无论是
在工程应用还是理论研究中都具有十分重要的
意义。
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目前，激波与转捩边界层干扰的研究多以风
洞试验手段为主，在数值模拟方面开展的工作还
相对较少。风洞试验模型以入射激波与平板边界
层（或轴对称旋成体）和压缩拐角两类典型构型为
主。按照转捩干扰的发生方式［１０］，可以分为触发
转捩干扰（Ｔｒｉｇｇｅｒｅｄ　Ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ　Ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ）和自
然转捩干扰（Ｎａｔｕｒａｌ　Ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ　Ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ）。对
于触发转捩干扰，转捩是由于激波与边界层干扰
引起的；而自然转捩干扰则是通过控制激波与自
然发生的转捩边界层相互干扰位置而形成。对于
压缩拐角，由于激波是因流场中逆压梯度的存在
而诱导产生的，试验较难对其干扰位置做到精确
控制，只能通过改变来流参数，使得转捩在拐角内
发生，并与诱导激波发生干扰，因此压缩拐角试验
多以触发转捩干扰为主。对于入射激波干扰，触
发转捩干扰和自然转捩干扰则都相对容易实现。
Ｅｒｄｅｍ等［１０］的试验研究进一步比较了触发转捩
干扰与自然转捩干扰的差别，研究发现，触发转捩
干扰引起的局部压力和热流峰值要高于自然转捩
干扰。Ｓａｎｄｈａｍ和Ｓｃｈｕｌｅｉｎ［９］试验测量了马赫数
Ｍａ＝６时入射激波与转捩边界层的自然转捩干
扰作用。结果表明，在相同雷诺数下转捩干扰的
峰值热流要高于湍流干扰，尤其是在干扰的相对
位置位于转捩的初期状态下。Ｓｃｈｒｉｊｅｒ［１１］的高超
声速钝锥－裙试验表明，如果转捩出现在边界层再
附点附近，转捩干扰峰值热流也要高于湍流干扰。
Ｘｉｅ等［１２］利用风洞试验对压缩拐角激波／转捩边
界层干扰的物理现象也进行了研究，分析了转捩
干扰下的一些动力学特性。
在转捩干扰的数值研究方面，Ｔｅｒａｍｏｔｏ［１３］采
用大涡模拟计算了转捩边界层与激波的相互作
用。在验证了计算结果的前提下，发现在转捩区
内存在大尺度的纵向涡对、低速条带和发卡涡结
构。Ｋｒｉｓｈｎａｎ和Ｓａｎｄｈａｍ［１４］采用大涡模拟方法
研究了飞行马赫数Ｍａ＝８的高超声速飞行器进
气道内的激波和转捩边界层的相互作用。结果表
明，处于转捩状态的边界层在与激波相互作用后
会加快边界层的转捩。近年来，直接数值模拟
（Ｄｉｒｅｃｔ　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＤＮＳ）由于不引入
任何湍流模型或亚格子应力模型，同时能够直接
求出所有尺度的湍流脉动量时空演化信息，具有
较高的可靠性，因此，ＤＮＳ方法逐渐在激波／转捩
边界层干扰机理的数值研究中得到应用。Ｔｏｋｕ－
ｒａ和 Ｍａｅｋａｗａ［１５］对入射激波与空间发展的转捩
边界层干扰问题进行了ＤＮＳ计算，重点关注了转
捩干扰下的低频特性以及其物理机制。此外，
Ｌｕｄｅｋｅ和Ｓａｎｄｈａｍ［１６］还采用 ＤＮＳ方法研究了
压缩拐角内流动在不同雷诺数和压缩角下转捩的
发生过程。
本文采用 ＤＮＳ方法对来流马赫数 Ｍａ∞ ＝
２．９，２４°压缩拐角内激波与旁路转捩边界层的相
互作用进行系统研究。在笔者前期的论文［１７］中，
针对激波／转捩边界层干扰对分离泡结构的影响
展开了研究，给出了转捩对分离泡尺度及形态影
响的初步规律。与以往压缩拐角内激波／转捩边
界层干扰研究的不同之处在于，本文在压缩拐角
入口上游的平板采用添加吹吸扰动的方法来激发
流动发生转捩，通过控制平板长度，使得进入拐角
角部干扰区的转捩边界层处于旁路转捩过程的初
期状态。因此，此时拐角内的转捩干扰类型属于
自然转捩干扰，而非以往的触发转捩干扰。此外，
为了进一步比较分析转捩干扰和湍流干扰下流动
结构的差异性，还对相同来流条件下的湍流干扰
进行ＤＮＳ。为了便于比较和验证结果，选取的计
算参数尽量接近Ｂｏｏｋｅｙ等［１８－１９］的试验以及 Ｗｕ
和 Ｍａｒｔｉｎ［２０］的ＤＮＳ。
１　数值方法
控制方程采用一般曲线坐标系下的三维无量
纲化后的可压缩 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程组。流场变
量采用无穷远来流参数进行无量纲化，长度变量
采用单位 ｍｍ 进行无量纲化，方程具体形式
如下：
Ｕ
ｔ＋
Ｆ
ξ
＋Ｇη
＋Ｈζ
＝０ （１）
式中：ξ、η和ζ分别为曲线坐标系流向、法向和展
向；ｔ为时间；守恒变量Ｕ 和通量Ｆ 的表达式分
别为
Ｕ ＝Ｊρ ρｕ ρｖ ρｗ ρ［ ］ｅ　
Ｔ
Ｆ＝Ｊｒξ
ρｕ＊
ρｕｕ＊ ＋ｐｓｘ
ρｖｕ＊ ＋ｐｓｙ
ρｗｕ＊ ＋ｐｓｚ
（ρｅ＋ｐ）ｕ
熿
燀
燄
燅＊
－Ｊｒξ
０
σｘｘｓｘ＋σｘｙｓｙ＋σｘｚｓｚ
σｙｘｓｘ＋σｙｙｓｙ＋σｙｚｓｚ
σｚｘｓｘ＋σｚｙｓｙ＋σｚｚｓｚ
τｘｓｘ＋τｙｓｙ＋τｚｓ
熿
燀
燄
燅ｚ
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其中：ρ为密度；ｕ、ｖ和ｗ 分别为流向、法向和展
向速度；ｐ为压力；ｅ为总内能；其余参数的表达
式分别为
ｕ＊ ＝ｕｓｘ＋ｖｓｙ＋ｗｓｚ
ｓｘ ＝ξｘ／ｒξ，ｒξ＝ ξ
２
ｘ＋ξ
２
ｙ＋ξ
２槡 ｚ
τｘ ＝σｘｘｕ＋σｘｙｖ＋σｘｚｗ－ｑｘ
τｙ ＝σｙｘｕ＋σｙｙｖ＋σｙｚｗ－ｑｙ
τｚ ＝σｚｘｕ＋σｚｙｖ＋σｚｚｗ－ｑ
烅
烄
烆 ｚ
Ｊ－１为坐标系的Ｊａｃｏｂｉ变换系数，黏性应力
和热流通量的计算式为
σｉｊ ＝２μＲｅ
１
２
ｕｉ
ｘｊ
＋ｕｊｘ（ ）ｉ －１３·ｕｋｘｋδｉ［ ］ｊ （２）
ｑｊ ＝－ μ（γ－１）Ｒｅ·Ｐｒ·Ｍａ２∞
·Ｔ
ｘｊ
（３）
方程组中其他变量的具体计算公式参见文
献［２０］。同时，通量Ｇ和Ｈ 的计算过程与Ｆ 类
似，这里不再赘述。
方程组中无黏项采用 Ｍａｒｔｉｎ等［２１］优化构造
的 ＷＥＮＯ（Ｗｅｉｇｈｔｅｄ　Ｅｓｓｅｔｎｔｉａｌｙ　Ｎｏｎ－Ｏｓｃｉｌａ－
ｔｏｒｙ）格式以及Ｓｔｅｇｅｒ－Ｗａｒｍｉｎｇ流通量分裂方法
求解。该格式是在８阶中心格式网格基架点上优
化得到的，由于采用了对称网格基架点，格式具有
很高的波数分辨率和较低的数值耗散。黏性项采
用８阶中心差分格式进行离散，时间推进采用３
阶Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ方法计算。
２　ＤＮＳ设置
计算模型为含吹吸扰动带的上游平板与２４°
压缩拐角，如图１所示。图中坐标系原点取为压
缩拐角的拐点，其中ｘ、ｙ和ｚ分别对应流向、法
向和展向方向。
图１　压缩拐角计算模型示意图
　Ｆｉｇ．１　Ｉｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｒａｍｐ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ
ｍｏｄｅｌ
　
计算域的流向跨度Ｌｘ 由上游平板的流向跨
度（Ｌｘ１＋Ｌｘ２＋Ｌｘ３）和压缩拐角流向跨度（Ｌｘ４＋
Ｌｘ５）两部分组成，其中压缩拐角的流向跨度包含
角部区域（Ｌｘ４ ＝３５ ｍｍ）和斜面区域（Ｌｘ５ ＝
５１．５ｍｍ）。对于转捩干扰和湍流干扰工况，两者
流向计算域的差别在于上游平板流向跨度的不
同。上游平板流向计算域由Ｌｘ１、Ｌｘ２和Ｌｘ３三部分
组成，其中Ｌｘ１为层流入口剖面距吹吸扰动带起
始点的距离，Ｌｘ２为平板吹吸扰动带的长度，Ｌｘ３为
吹吸扰动带终点位置距压缩拐角入口 （ｘ＝
－３５ｍｍ）的距离。计算中Ｌｘ１均为３０ｍｍ，Ｌｘ２均
为２０ｍｍ。对于转捩干扰工况，Ｌｘ３＝６５ｍｍ，对
于湍流干扰工况，Ｌｘ３＝２５０ｍｍ。此外，对于转捩
干扰和湍流干扰，计算域法向高度均为 Ｌｙ＝
３５ｍｍ，展向宽度均为Ｌｚ＝１４ｍｍ。
来流马赫数 Ｍａ∞ ＝２．９，基于单位长度的来
流雷诺数Ｒｅ∞ ＝５　５８１．４ｍｍ－１，来流静温Ｔ∞ ＝
１０８．１Ｋ，壁温Ｔｗ＝３０７Ｋ。计算域入口为层流
边界层，实际计算过程中首先对相同来流条件下
的二维平板层流边界层进行数值模拟，取距平板
前缘２００ｍｍ处的层流解作为计算域层流入口条
件。出口边界统一使用超声速出口无反射边界条
件。物面边界为无滑移条件和等温壁。上边界取
为简单无反射边界条件，展向为周期性条件。上
游平板吹吸扰动带内壁面法向扰动速度分量与文
献［２２］相同，扰动形式为多频正弦波的壁面吹吸
扰动。依据 Ｇａｏ［２３］和Ｌｉ［２４］等的分析，在该多频
正弦波扰动形式下触发的转捩类型为旁路（Ｂｙ－
ｐａｓｓ）型转捩，该转捩发展过程跳过了自然转捩中
的不稳定扰动波的线性增长阶段而直接进入非线
性增长阶段，相关详细的机理可进一步参阅文
献［２３－２４］。　
转捩干扰和湍流干扰工况分别对应拐角入口
为Ｂｙｐａｓｓ转捩过程的非线性发展阶段（也是该转
捩类型的初始阶段）和完全湍流阶段。表１给出
了计算中的自由来流参数及不同工况下拐角入口
（ｘ＝－３５ｍｍ）处的边界层参数，包括了边界层动
量厚度θ、名义厚度δ、摩阻系数Ｃｆ 及动量厚度雷
诺数Ｒｅθ。为了便于比较，表１中还给出相同来
流条件下 Ｗｕ和 Ｍａｒｔｉｎ［２０］的湍流干扰ＤＮＳ以及
Ｂｏｏｋｅｙ等［１９］的风洞试验拐角入口处边界层参
数。要特别说明的是，表１中Ｔｒａｎ表示拐角入口
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边界层处于转捩状态，对应为转捩干扰工况，
Ｔｕｒｂ表示拐角入口边界层处于完全湍流状态，对
应为湍流干扰工况，下文类似。由于风洞试验没
有详细给出拐角上游的转捩过程以及转捩的触发
方式，湍流干扰工况下拐角入口流动参数只能尽
量接近试验，无法做到完全一致。另外，Ｗｕ和
Ｍａｒｔｉｎ［２０］的数值模拟采用的是循环重构方法生
成完全湍流入口条件，因此入口参数也存在一定
的差异。从表１中可看出，湍流干扰工况入口处
的边界层名义厚度和动量厚度与风洞试验及前人
ＤＮＳ基本接近，但摩阻系数要高些。在笔者的前
期研究中，对湍流干扰工况下干扰区内的速度型、
压力和摩阻分布进行了结果验证。研究表明，压
力分布与 Ｗｕ和 Ｍａｒｔｉｎ［２０］的 ＤＮＳ数据基本重
合，两者均在Ｂｏｏｋｅｙ等［１９］试验数据误差带（５％）
的范围内。同时，由于角部入口处来流摩阻偏高，
抑制了角部分离泡的发展，计算得到的分离区起
始点相比靠后，但再附点位置与试验值及ＤＮＳ相
比基本重合，而且拐角斜面上摩阻系数无论是在
分布规律还是量级上都与 Ｗｕ和 Ｍａｒｔｉｎ［２０］的
ＤＮＳ是 一 致 的，具 体 结 果 可 进 一 步 参 考 文
献［１７］。对于转捩干扰工况，拐角入口处的边界
层名义厚度约为湍流干扰的１／３，摩阻系数约为
湍流干扰的２／３。
表１　自由来流参数及拐角入口（ｘ＝－３５ｍｍ）的边界层参数
Ｔａｂｌｅ　１　Ｆｒｅｅ－ｓｔｒｅａｍ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ａｎｄ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ａｔ　ｒａｍｐ　ｉｎｌｅｔ（ｘ＝－３５ｍｍ）
Ｃａｓｅ　 Ｍａ∞ Ｒｅ∞／ｍｍ－１　 Ｔ∞／Ｋ　 Ｔｗ／Ｋ　 Ｒｅθ θ／ｍｍ δ／ｍｍ　 Ｃｆ／１０－３　 Ｓｔａｔｅ
Ｔｈｅ　ｐｒｅｓｅｎｔ　ＤＮＳ－１　 ２．９　 ５　５８１．４　 １０８．１　 ３０７　 １　００４　 ０．１８　 ２．３　 １．６９ Ｔｒａｎ
Ｔｈｅ　ｐｒｅｓｅｎｔ　ＤＮＳ－２　 ２．９　 ５　５８１．４　 １０８．１　 ３０７　 ２　２８８　 ０．４１　 ６．５　 ２．５６ Ｔｕｒｂ
Ｗｕ　ａｎｄ　Ｍａｒｔｉｎ［２０］ ２．９　 ５　５８１．４　 １０８．１　 ３０７　 ２　３４４　 ０．４２　 ６．４　 ２．１７ Ｔｕｒｂ
Ｂｏｏｋｅｙ，ｅｔ　ａｌ［１９］ ２．９　 ５　５８１．４　 １０８．１　 ３０７　 ２　４００　 ０．４３　 ６．７　 ２．２５ Ｔｕｒｂ
　　表２分别给出了转捩干扰和湍流干扰工况的
计算网格参数，表中Ｎｘ、Ｎｙ 和Ｎｚ 分别为计算域
的流向、法向和展向网格点数。图２为转捩干扰
工况计算网格的示意图，其中流向网格每隔１０个
网格点显示。网格采用与文献［１９］相同的代数方
法生成，流向网格在拐角角部区域（－３５ｍｍ≤
ｘ≤３５ｍｍ）内密集分布，法向网格往壁面附近进
行了加密处理，展向网格均匀分布。以 ｘ＝
－３５ｍｍ处的壁面量为度量（见表２），各工况的
表２　计算网格
Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｇｒｉｄｓ
Ｃａｓｅ　 Ｎｘ×Ｎｙ×Ｎｚ Δｘ＋×Δｙ＋×Δｚ＋
Ｔｒａｎ　 １　２８０×１６０×１４０　 ３．４×０．４×３．９
Ｔｕｒｂ　 ２　１６０×１６０×１４０　 ４．２×０．５×４．８
图２　转捩干扰工况计算网格
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流向网格尺度Δｘ＋约为４．０，壁面法向网格尺度
Δｙ＋均小于０．５，展向网格尺度Δｚ＋约为５．０。由
于角部分离区对数值黏性的敏感性，计算采用的
网格尺度远小于平板边界层湍流的直接数值
模拟［２３－２４］。
３　结果分析与讨论
３．１　流场结构
压缩拐角流场内蕴涵着诸多复杂的流动现
象，如边界层分离和再附、激波／激波干扰、激波与
湍流的相互作用以及分离激波的低频振荡运动
等。对于转捩干扰工况，由于转捩边界层的演化
与激波干扰、边界层分离／再附等现象同时发生，
相互作用及影响，使得转捩干扰下的流场结构与
以往湍流干扰存在着明显的差异。
３．１．１　分离区形态
图３给出了时间平均后的物面极限流线分布
情况。为了便于比较说明，图中还给出了湍流干
扰下的结果。图中红色实线代表分离区起始点沿
展向的分布，绿色虚线代表拐角拐点。从极限流
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线的整体分布趋势上来看，转捩干扰下分离泡起
始点在展向上呈现“Ｖ”字型结构，两侧的分离区
长度要比中间位置小得多，前者出现在 ｘ＝
－５ｍｍ附近，而中间位置则出现在ｘ＝－１５ｍｍ
附近。湍流干扰下分离泡起始点沿展向的分布则
较为均匀，约在ｘ＝－１６ｍｍ附近。另外，从转捩
干扰的结果中还可以清楚看到，此时分离区内存
在着两个尺度和方向各不相同的小分离泡，该流
动结构则与湍流干扰完全不同。
图３　时间平均物面极限流线分布情况
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研究表明，造成上述分离区形态的差异，主要
是由于转捩干扰下拐角入口处两侧发卡涡串在拐
点附近的展向“挤压”作用，进一步加速了分离泡
沿展向中部层流区往上游的发展，使得分离泡在
展向上出现“Ｖ”字型结构，同时诱导了分离区内
小尺度分离泡的出现，具体的流动机理分析可进
一步参阅笔者的前期研究［１７］。
３．１．２　激波结构
为了研究转捩干扰下的激波结构，图４分别
给出了某无量纲时刻下ｚ＝２ｍｍ和ｚ＝７ｍｍ截
面内角部区域的瞬时纹影图。图４中ｚ＝２ｍｍ
对应为左侧包含发卡涡串的ｘＯｙ截面，而ｚ＝
７ｍｍ 对应为展向的中截面，位于两侧发卡涡串
中间的层流区。同时，图５给出了相同时刻湍流
干扰下各展向截面瞬时纹影图。
图４　转捩干扰下ｚ＝２，７ｍｍ 的ｘＯｙ截面内瞬时纹
影图
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图５　湍流干扰下ｚ＝２，７ｍｍ 的ｘＯｙ截面内瞬时纹
影图
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为了增强流动的显示效果，构造了变量
Ｎｓ［２０］，即
Ｎｓ＝Ｃ１ｅｘｐ（－Ｃ２（Φ－Φｍｉｎ）／（Φｍａｘ－Φｍｉｎ））（４）
式中：Φ＝｜
Δ
ρ｜；Ｃ１＝０．８；Ｃ２＝１０。该变量反映了
流场中瞬时密度梯度的变化。从图４和图５的比
较来看，湍流干扰下不同截面内激波结构基本相
似，分离激波的波脚延伸进入到湍流边界层的外
缘，并在湍流脉动的作用下产生了弯曲和褶皱。
同时，在拐角干扰区的下游，从边界层外缘延伸
出了多道强度较弱的激波束（Ｓｈｏｃｋｌｅｔ），这使得
下游分离激波产生了小幅度的变形。该计算结
果与以往的 ＤＮＳ［２０，２５］和 风 洞 试 验［１９，２６］是 一
致的。
转捩干扰下的激波结构则与湍流干扰有着明
显的差异。首先，由于转捩干扰下的分离区尺度
要小于湍流干扰，这使得转捩干扰下的分离激波
更为靠近折角物面。同时，尽管在转捩干扰分离
区下游边界层外缘也延伸出了多道激波束，但从
主激波的大幅度变形来看（如图４中粉色箭头所
示），此时激波束的强度要明显强于湍流干扰情
况。另外，由于转捩干扰下入口的来流边界层为
２．３ｍｍ，约湍流干扰下的１／３，此时转捩边界层
内的强脉动对分离激波脚产生了大尺度的弯曲和
变形，激波脚呈现出与湍流干扰完全不同的多层
分布结构。
为了进一步研究上游转捩边界层对分离激波
展向形态和三维结构的影响。图６（ａ）还给出了
相同无量纲时刻下的瞬时压力梯度｜
Δ
ｐ｜等值面，
图６（ｂ）为分离激波脚附近的局部放大，其中
｜
Δ
ｐ｜＝０．５，用无量纲ｘ方向速度值Ｕ＝－０．４０～
１．００进行了染色。图７为相同来流条件下的湍
流干扰瞬时压力梯度等值面。可以清楚看到，对
于湍流干扰情况，尽管在计算域的两侧，分离激波
脚出现了局部小范围的破裂，但整体上激波脚形
状在展向上仍以小尺度褶皱和变形为主，这与
图５的计算结果是一致的。Ｗｕ和 Ｍａｒｔｉｎ［２０］在相
同条件下的ＤＮＳ计算结果也得到了类似的激波褶
皱结构。以往的相关研究也表明［２０，２６］，上游边界层
的湍流脉动是造成分离激波脚展向褶皱的主要诱
因。此外，在干扰区的下游，湍流干扰分离激波形
状在展向上的变形很小，影响基本可以忽略。
对于转捩干扰工况，如图６（ａ）所示，分离激
波在脚部附近出现了大范围破裂，激波阵面在展
向上破碎成了很多小尺度的激波等值面，而且计
算域左右两侧的破裂形式和破碎程度也有较大的
差异。拐角上游入口处发卡涡串的尺度与激波阵
面的破碎程度及形式有较强的相关性，即大尺度
发卡涡串对应激波阵面大范围的强破碎（见
图６（ｂ）右侧）。同时，由于转捩干扰下分离区形
状沿展向呈”Ｖ”型结构，而湍流干扰下的分离泡
结构沿展向的变化则要平缓得多，因此分离区结
构上的差异进一步加剧了转捩干扰下激波阵面的
弯曲和破碎程度。另外，在干扰区下游，由于转捩
干扰下激波阵面更为靠近斜面，此时激波面形状
受再附激波的影响较大，与湍流干扰相比，展向形
状有更大程度的变形和褶皱。
图６　转捩干扰下压力梯度瞬时等值面
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图７　湍流干扰下压力梯度瞬时等值面
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３．２　转捩边界层特性
３．２．１　平均速度剖面
图８给出了转捩干扰下不同流向位置处
Ｖａｎ－Ｄｉｒｅｓｔ变换后的平均速度沿物面法向的分
布。为了便于比较，图中还给出不可缩平板湍流
边界层的结果（黑色点划线）。从图中可以看到，
在不同流向位置处，速度剖面在黏性底层（ｙ＋＜
５）内均满足线性关系式。然而在对数层内，尽管
各流向位置处速度剖面与对数律存在较大的偏
差，但是随着压缩拐角内转捩边界层的演化发展，
图８　转捩干扰下不同流向位置处平均流向速度沿物面法
向的分布
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在激波干扰区的下游，如ｘ＝４０ｍｍ处的测点，此
时速度剖面在对数层内已逐步接近对数律，这表
明转捩边界层在与激波相互作用后会加快边界层
的转捩。
３．２．２　脉动强度
图９和图１０分别给出了无量纲化流向脉动
速度均方根Ｕｒｍｓ和脉动压力均方根ｐｒｍｓ的分布云
图。从图９中可以看到，转捩干扰和湍流干扰下，
流向脉动速度均方根的分布规律和峰值大小均差
别明显。对于湍流干扰工况，流向脉动速度主要
出现在分离泡上方的剪切层内，无量纲峰值大小
约为０．２，而对于转捩干扰，分离泡尺度明显小于
湍流干扰，此时流向脉动速度则主要出现角部靠
近拐点的区域内（－１０ｍｍ＜ｘ＜０ｍｍ），峰值大
小则要强于湍流干扰。此外，对于脉动压力均方
根的分布，在转捩干扰和湍流干扰下，分离激波附
近均出现一个局部高峰值区域，这是由于分离激
波附近局部强脉动引起。但对于转捩干扰，在拐
角内－１０ｍｍ＜ｘ＜１０ｍｍ的区域还存在着一个
大范围的强脉动区，湍流干扰下的脉动压力则无
该分布规律，只是在剪切层内出现了较弱强度的
脉动压力。研究发现，造成这些差异的主要原因
是由于转捩干扰下入口处两侧的发卡涡串在该
区域内发生相互作用，形成了湍流斑［１７］。这些
大尺度的涡结构进一步增强了拐角内的脉动
强度。
　童福林，等：压缩拐角激波与旁路转捩边界层干扰数值研究 ３５９５　
图９　流向脉动速度均方根分布云图
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图１０　脉动压力均方根分布云图
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３．２．３　速度条带结构
高低速条带结构是壁湍流中的重要拟序结
构［２７］。所谓速度条带结构指的是在壁湍流的近
壁区，高速区和低速区呈条带状交替分布。图１１
给出了转捩干扰下ｔ＝２　７５２时刻距物面ｙ＋ ＝５
的ｘＯｚ截面内瞬时流向速度Ｕｓ 分布。图１２对
应为图１１中拐角角部区域的局部放大图。从图
中可以清楚看到，在角部干扰区的上游（－４０ｍｍ＜
ｘ＜－１５ｍｍ），条带结构沿展向分布存在一定范
围的间断，高低速条带只出现在计算域的左右两
侧（如图１２中左侧箭头所示），中间区域则没有出
现该典型结构。此时，上游两侧的速度条带是由
拐角入口处两侧发卡涡串结构所诱导产生的。在
角部干扰区内，条带结构在激波和分离泡的作用
下发生了破裂，角部内的流动呈现强烈的三维特
征。然而，在干扰区的下游（ｘ＞２５ｍｍ），条带结
构很快又重新恢复，而且沿展向呈均匀分布（如
图１２中右侧箭头所示）。这也表明压缩拐角内
的干扰作用将进一步加剧转捩边界层的转捩
过程。
３．２．４　湍动能及其输运方程
无量 纲 化 后 的 时 空 平 均 湍 动 能 〈ｋ〉＝
｛ｕ″ｉｕ″ｉ｝／２分布，如图１３所示（ｙ＊ 为物面法向距
离）。为了比较说明，图１３中还给出了相同流向
位置处湍流干扰下的湍动能分布情况。可以看
到，拐角入口处ｘ＝－３５ｍｍ，转捩干扰和湍流干
扰两种工况下的湍动能分布差别较小，只是转捩
干扰下的湍动能峰值略高于湍流干扰。在拐角内
激波的作用下，转捩干扰和湍流干扰下游边界层
内的湍动能均得到了增强，尤其是在压缩拐角的
角部区域，如ｘ＝－０．２ｍｍ和ｘ＝２．５ｍｍ。此
时，转捩干扰下的无量纲峰值湍动能约为０．０５６，
明显高于湍流干扰下的峰值湍动能（约为０．０４）。
另外，在转捩干扰下的湍动能峰值与湍流干扰相
比更靠近壁面，这主要是由于两种工况下来流边
界层厚度和角部分离泡尺度的差异造成的。
可压缩湍动能的输运方程为［２５，２８］

ｔ
（珋ρｋ）＋Ｃ＝Ｐ＋Ｔｓ＋Ｓ＋Π＋Ｄ＋Ｍ＋ε
（５）
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图１１　转捩干扰下距物面ｙ＋＝５的ｘＯｚ截面内瞬时流向速度分布
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图１２　转捩干扰下距物面ｙ＋＝５的ｘＯｚ截面内瞬时流向速度分布（图１１的局部放大图）
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图１３　不同流向位置处时空平均湍动能沿物面法向分布
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式中：Ｐ＝－ρｕ″ｉｕ″ｊ珘ｕｉ／ｘｊ 为湍动能生成项；Ｔｓ＝
－（１／２ρｕ″ｉｕ″ｉｕ″ｊ）／ｘｊ 为脉动密度和脉动速度的
四阶相关项；Ｓ＝－（ｐ′ｕ″ｊ）／ｘｊ 为压力输运项；
Π＝ｐ′ｕ″ｉ／ｘｉ为压力膨胀项；Ｄ＝ｕ″ｉσ′ｉｊ／ｘｉ为黏
性扩散项；Ｍ＝ｕ″ｉ（珋σｉｊ／ｘｊ－珚ｐ／ｘｉ）为脉动密度
项；ε＝－σ′ｉｊｕ″ｉ／ｘｊ为黏性耗散项；Ｃ＝（珘ｕｊ珋ρｋ）／
ｘｊ为对流项。
图１４分别给出了转捩干扰下不同流向位置
处湍动能输运方程中各项（ＴＫＥ　ｂｕｄｇｅｔ）沿物面
法向的分布情况。图１４（ａ）～图１４（ｆ）分别对应
ｘ＝－３５．０，－２１．０，－７．０，６．５，２０．０，４５．０ｍｍ，
图１４（ａ）和图１４（ｂ）对应拐角内干扰区的上游（定
义为１区），图１４（ｃ）和图１４（ｄ）对应拐角内干扰
区（定义为２区），图１４（ｅ）和图１４（ｆ）对应拐角内
干扰区的下游（定义为３区）。
湍动能生成项Ｐ表征了Ｒｅｙｎｏｌｄｓ应力通过
平均运动的变形率向湍流脉动运动输入的能量。
如图１４所示，随着转捩边界层往下游的发展，
１区内湍动能的生成项较小，峰值区域只出现在
距壁面０．１～１．０ｍｍ之间。而２区内的湍动能
生成项峰值则急剧升高，峰值大小约为０．００６，出
现在边界层外缘２ｍｍ附近。在３区内，边界层
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内靠近物面的位置（＜０．１ｍｍ）出现了一个局部
峰值，约为０．００４。此外，在转捩边界层外的流场
中，由于激波的剪切作用，也产生了一个局部的湍
动能生成峰值，如图１４中（ｅ）和图１４（ｆ）中黑色箭
头所示。
黏性耗散项ε代表湍流脉动运动引起的黏性
耗散。从图１４中可以看到，该项以近壁区内为
主，不同流向位置处的峰值大小差别较大，其中
２区内黏性耗散项峰值达到０．０１５，约为拐角入口
处的１０倍。黏性扩散项Ｄ的分布规律与耗散项
图１４　转捩干扰下不同流向位置处湍动能方程各项的分布
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ε的分布类似，该项也以近壁区为主，峰值大小各
有不同，其中以２区内的近壁值为最大，约为拐角
入口处的６倍。
脉动密度和脉动速度的四阶相关项Ｔｓ 表征
由脉动运动的相关所产生的湍动能的扩散。压力
输运项Ｓ是脉动压力和脉动速度相关的梯度项。
在１区内，Ｔｓ和Ｓ的值均非常小。但在２区，由
于湍动能的生成急剧增加，而湍能的耗散仍以近
壁区耗散为主，此时四阶相关项Ｔｓ 和压力输运
项Ｓ发挥了主要的平衡机制，把远离壁面的湍动
能输运到近壁区耗散。另外，在３区内，由于激波
的压缩作用，压力输运项在转捩边界层外还会出
现一个局部的峰值。
从图１４中还可以看到，压力膨胀项П 在近
壁区内其值非常小，仅在激波区域发挥作用，如
图１４（ｅ）和图１４（ｆ）所示。压力膨胀项表征了可
压缩效应所产生的脉动密度对湍动能增长率的影
响。这表明，除了主激波区域，其他区域内的本质
压缩性效应是非常弱的，研究结果与Ｌｉ等［２５］的
湍流干扰下的结论是一致的。
３．３　物面脉动压力分布
图１５分别给出了转捩干扰和湍流干扰下的
物面瞬时脉动压力ｐ′ｗ分布云图。图中：Ｓｐ 为时
空平均后的分离区起始点；Ｒｐ 为时空平均后的分
离区再附点，下文类似。对于分离区内的脉动压
力，转捩干扰和湍流干扰相差不大。而再附区内
的脉动压力则要明显高于分离区，这与Ｓｋｏｔｅ和
Ｈｅｎｎｉｎｇｓｏｎ［２９］的研究结论一致。对于再附区内
的脉动压力，转捩干扰和湍流干扰工况的主要区
别在于，转捩干扰下再附点Ｒｐ 后的－１０ｍｍ＜
ｘ＜２０ｍｍ区域内，瞬时脉动压力变化剧烈，呈现
强烈的三维随机特征；而湍流干扰下该区域内脉
动压力则要相对低得多。图１６给出了压缩拐角
内物面脉动压力均方根沿流向的分布情况（ｐｗ 为
物面压力的时空平均值）。图中还给出了 Ｗｕ和
Ｍａｒｔｉｎ［２０］在相同来流条件的湍流干扰ＤＮＳ结果
和Ｂｏｏｋｅｙ等［１９］的试验数据。从定性分布规律来
看，湍流干扰计算结果与 Ｗｕ和 Ｍａｒｔｉｎ的 ＤＮＳ
结果较为接近，但量值上要略小于 Ｗｕ和 Ｍａｒｔｉｎ
的值，更接近于Ｂｏｏｋｅｙ等［１９］的试验数据。但总
体上来看，湍流干扰的计算结果均与风洞试验存
在一定的偏差，相关机理分析可进一步参考
Ｒｉｎｇｕｅｔｔｅ等［１８］的研究。
此外，从图１６中还可以明显看到，对于转捩
干扰，脉动压力均方根的分布以单峰值结构为主，
峰值位置出现在０ｍｍ＜ｘ＜１０ｍｍ的拐角斜面
上，峰值大小约为湍流干扰下的１．４倍。而对于
湍流干扰下的脉动压力均方根，流向分布呈现双
峰结构，第１个峰值出现在拐点上游的干扰区内
（－２０ｍｍ＜ｘ＜－１０ｍｍ），而第２个量值较小的
峰值出现ｘ＝１０ｍｍ左右的拐角斜面上，这与转
捩干扰的单峰值位置较为接近。
图１５　物面瞬时脉动压力分布云图
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图１６　物面脉动压力均方根沿流向的分布
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３．４　物面摩阻系数分布
图１７分别给出了转捩干扰和湍流干扰下的
时间平均物面摩阻系数〈Ｃｆ〉分布云图。图中Ｉｎ
为拐角入口ｘ＝－３５ｍｍ。在分离区起始点Ｓｐ
之前，转捩干扰下物面摩阻系数沿展向呈现中间低，
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图１７　时间平均物面摩阻系数分布云图
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两边高的非均匀分布，该分布规律与转捩干扰入口
处的拟序涡结构是相对应的（参见文献［１７］）。在
分离区再附点Ｒｐ 之后，转捩干扰下摩阻系数在
展向上呈现”Ｗ”型结构，而湍流干扰的结果在展
向上呈现”Ｖ”型分布结构。
以往压缩拐角的研究表明［３０－３１］，拐角内的
Ｇｒｔｌｅｒ流向涡结构与摩阻系数展向分布规律密
切相关。为了进一步研究转捩干扰下的 Ｇｒｔｌｅｒ
流向涡结构对摩阻系数展向分布的影响，图１８给
出了压缩拐角内ｘ＝２１．９ｍｍ处垂直于斜面的截
面（η，ｚ）内的时间平均流场。图中从上往下依次
为截面内的流线分布、流向和法向脉动速度以及
物面摩阻的展向分布。左图对应为转捩干扰结
果，右图对应为湍流干扰结果，其中截面内流线分
布用脉动流向速度进行了渲染。图１９还分别给
出了拐角斜面上的脉动流向速度等值面，红色对
应脉动的正值，蓝色对应脉动的负值。
该截面内流向和法向脉动速度的计算方式如
下：首先将截面内笛卡儿坐标系下时间平均后的
流向和法向速度转换为截面内坐标系（ξ，η），其中
ξ平行于拐角斜面，而η垂直于拐角斜面。然后
将转换后的流向和法向速度减去其对应的展向平
均值，即可得到截面内转换后的流向和法向脉动
速度，如图１８所示。
可以看到，对于转捩干扰，截面内存在着两对
Ｇｒｔｌｅｒ流向涡，而且左侧涡对明显强于右侧涡
对。在Ｇｒｔｌｅｒ涡的上抛和下洗作用下，截面内
流向脉动速度沿展向呈现正负交替的分布结构。
总体上来看，在转捩干扰下，沿展向出现了３个流
向脉动正值区和 ２ 个流向脉动负 值 区 （见
图１９（ａ）），流向脉动速度的正值与负值区展向位
置与摩阻沿展向的 Ｗ 型分布是一一对应的，即脉
动正值区域对应于摩阻展向分布的波峰，而脉动
负值区域对应于摩阻展向分布的波谷。对于湍流
干扰工况，截面内只存在一对Ｇｒｔｌｅｒ流向涡，同
样在Ｇｒｔｌｅｒ涡的上抛和下洗作用下，流向脉动
速度沿展向也呈现正负交替分布结构，但此时沿
展向只出现了２个流向脉动正值和１个流向脉动
速度负值，而且正负值的展向位置与湍流干扰下
摩阻展向分布的 Ｖ字型结构也是相对应。上述
研究结果也进一步表明，转捩干扰下压缩拐角内
Ｇｒｔｌｅｒ流向涡数是造成拐角斜面摩阻系数沿展
向 Ｗ 型分布的主要因素。
图２０分别给出了转捩干扰和湍流干扰下压
缩拐角内时空平均摩阻系数｛Ｃｆ｝沿流向的分布
情况。为了比较，图中还给出了 Ｗｕ和 Ｍａｒｔｉｎ［２０］
的湍流干扰ＤＮＳ计算结果。从湍流干扰计算结
果与 Ｗｕ和 Ｍａｒｔｉｎ的结果比较来看，两者的差别
主要体现在入口处摩阻值略有不同，这主要是由
于入口湍流生成方法的差异造成，但其他区域（如
拐角干扰区内以及干扰区下游等）的摩阻分布，两
者吻合得较好，这也验证了计算程序的准确性和
可靠性。
对于转捩干扰工况，在干扰区下游，摩阻分布
沿拐角斜面急剧升高，随后缓慢降低，在１０ｍｍ＜
ｘ＜２０ｍｍ的区域内出现了一个局部干扰峰值摩
阻系数，无量纲值大小约为５．５×１０－３。而对于
湍流干扰，摩阻分布沿拐角斜面缓慢升高，在ｘ＝
４０ｍｍ 处达到峰值，摩阻系数无量纲大小约为
３．８×１０－３。从摩阻结果来看，计算得到的转捩
干扰下峰值摩阻要明显高于湍流干扰结果，这
与Ｓａｎｄｈａｍ和Ｓｃｈｕｌｅｉｎ［９］以及Ｅｒｄｅｍ等［１０］的入
射激波／转捩边界层干扰风洞试验现象是一
致的。
从物面摩阻系数的定义来看：
Ｃｆ ＝
２μｗ
ρ∞Ｕ２∞
ｄｕ
ｄ（ ）ｙ ｗ （６）
式中：下标ｗ代表壁面处的值，∞代表来流值；μ
为黏性系数。在一阶近似的假设下，式（６）还可以
进一步写成
Ｃｆ ＝
２μｗ
ρ∞Ｕ２∞
ｄｕ
ｄ（ ）ｙ ｗ ≈２μ（Ｔｗ）ρ∞Ｕ２∞ ·Ｕ１－ＵｗΔｙｗ （７）
　３６００　 航　空　学　报 Ｄｅｃ．２５　２０１６Ｖｏｌ．３７Ｎｏ．１２
图１８　ｘ＝２１．９ｍｍ处（η，ｚ）截面内的流场结果（左图为转捩干扰，右图为湍流干扰）
　Ｆｉｇ．１８　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓ　ｏｆ　ｐｌａｎｅ（η，ｚ）ａｔ　ｘ＝２１．９ｍｍ（Ｌｅｆｔ　ａｎｄ　ｒｉｇｈｔ　ｓｕｂｆｉｇｕｒｅｓ　ｄｅｎｏｔｅ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎａｌ　ａｎｄ
ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｃａｓｅｓ，ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ）
　
　　对于转捩干扰和湍流干扰工况，来流条件、壁
面温度Ｔｗ 和网格间距Δｙｗ 均相同，因此，影响两
种工况下摩阻分布差异的主要因素只是物面边界
层内近壁区的流向速度大小。
依据ＦＩＫ理论［３２］给出的摩阻与雷诺应力的
关系，摩阻还可以进一步分为４部分组成，包括层
流、湍流、各向异性和瞬态，其中以湍流部分占主
导作用，而该项又主要是通过对雷诺剪切应力
〈－ρｕ″ｖ″〉的加权积分来体现。这是因为雷诺剪
切应力是流场中流向动量沿物面法向输运能力的
重要表征，其正值对应将高动量的流体输运到物
面附近，相反，负值对应将低动量的流体从物面输
运到边界层外缘。
图２１分别给出了转捩干扰和湍流干扰下拐
角内雷诺剪切应力的分布云图。可以清楚看到，
转捩干扰和湍流干扰下在激波区，由于激波的强
剪切作用，流场中均出现了局部峰值。但在转捩
干扰工况下，在拐角斜面１０ｍｍ＜ｘ＜２０ｍｍ区
　童福林，等：压缩拐角激波与旁路转捩边界层干扰数值研究 ３６０１　
图１９　压缩拐角斜面上流向脉动速度等值面
Ｆｉｇ．１９　Ｉｓｏｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ　ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ　ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ａｔ
ｒａｍｐ　ｓｕｒｆａｃｅ
　
图２０　时空平均摩阻系数沿流向分布
Ｆｉｇ．２０　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｍｅａｎ　ｓｋｉｎ－ｆｒｉｃｔｉｏｎ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
　
图２１　雷诺剪切应力分布云图
Ｆｉｇ．２１　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ
　
域内的边界层内出现了一个局部的雷诺剪切应力
峰值，这与局部峰值摩阻出现的位置是一一对应
的，而湍流干扰下沿拐角斜面的雷诺剪切雷诺应
力则无该分布规律。因此，综合上述分析，推测转
捩干扰下的局部高湍动能（见图１３）以及强雷诺
剪切应力（见图２１（ａ））的耦合作用是导致转捩干
扰局部峰值摩阻高于湍流干扰工况的主要原因。
４　结　论
采用直接数值模拟（ＤＮＳ）方法对来流马赫
数Ｍａ∞＝２．９，２４°压缩拐角内激波与转捩边界层
的相互作用进行了研究。通过改变拐角上游含吹
吸扰动带平板的长度，使得拐角内诱导激波与
Ｂｙｐａｓｓ型转捩边界层的非线性阶段产生干扰。
系统地考察了转捩干扰下压缩拐角内分离区形态
和激波波系等典型结构的流动特征。通过与相同
来流条件下湍流干扰工况的对比，研究了转捩干
扰与湍流干扰的流动差异性以及相应物理机理。
　３６０２　 航　空　学　报 Ｄｅｃ．２５　２０１６Ｖｏｌ．３７Ｎｏ．１２
分析了激波干扰对转捩边界层演化特性的影响作
用。探讨了转捩干扰下局部脉动峰值压力和摩阻
系数的分布规律及形成机制。研究结果表明：
１）与湍流干扰相比，由于入口处发卡涡串的
展向挤压作用，分离区起始点沿展向呈现“Ｖ”型
分布。同时，相较于湍流干扰的褶皱状态，分离激
波在转捩边界层外缘以破碎状态为主，此时激波
脚表现为多层结构。
２）从平均速度剖面、脉动强度和速度条带结
构的演化特性来看，压缩拐角内激波与转捩边界
层的相互作用急剧加速了边界层的转捩过程。同
时，转捩干扰下湍动能的输运机制与湍流干扰类
似，但干扰区内的湍动能强度明显高于湍流干扰
工况，而且更为靠近物面近壁区。
３）转捩干扰下拐角干扰区内物面脉动压力
呈现强烈的三维随机特征，相较于湍流干扰，脉动
压力峰值出现在干扰区下游，且以单峰结构为主。
转捩干扰下物面摩阻沿展向呈”Ｗ”型分布，这是
由拐角内 Ｇｒｔｌｅｒ流向涡对的分布结构所决定
的。此外，转捩干扰下干扰区内的强湍动能和高
雷诺剪切应力，使得转捩干扰下的局部峰值摩阻
系数要高于湍流干扰。
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